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涡扇发动机加力燃烧室扩压器

流场的数值计算

中国科技大学 陈义良

沈阳航空发动机研究所 孙 慈

摘 要

本文用数值计算的方法得到了某型涡扇发动机加力燃烧室扩压 器 内 的 流

场
,

与台架状态测得的实验数据基本吻合
。

研究了不同进 口气流参数分布对扩

压器流场的影响
,

计算了台架不同转速状态
,

不同飞行 工 况 下 扩 压 器 内 的

流场
。

一
、

前 言

涡扇发动机加力燃烧室内的流场比较复杂
,

包含有混合和增压过程
。

同时由于扩压

器有较大 的扩张角
,

存在中心锥
,

在某些工况下
,

气流要发生分离
。

在定常流动时
,

描

述这类流动的微分方程属椭圆型方程
。

567 6 8 9 6 :
等人发展的 −, ; 5< ∋ 方法

〔’〕
是求解这

类方程的有力工具
。

但是这个方法往往出现不易收敛的问题
,

作者在文献〔# =中
,

曾对

−, ; 5< ∋ 方法的求解过程和收敛特性作 了较仔细的分析
,

并提出了促使收敛的措施
。

本

文的主要 目的是用−, ; 5< ∋ 方法求解某型涡扇发动机加力燃烧室扩压器内的流场
,

研究

进 口气流参数对流场的影响
,

以及 飞行状态改变时
,

扩压器内流场的变化情况
。

二
、

数学物理模型

某型涡扇发动机加力燃烧室平行进气扩压器的几何结构如图 所示
。

扩压器外壳的

两端各为圆管
,

中间用一圆锥连接
。

在入 口端的中心有一截锥
。

求解域的进 口截面选在

环形合流环的下缘
,

通过内涵流入从主燃烧室来的高温燃气
,

通过外涵流入低温 空 气
。

外涵和内涵气流的流量比为涵道比
。

计算时假定
1

高温燃气中
,

燃料已经完全燃烧
, ,

可以不考虑化学反应
。

略去热辐射和粘 性 力

作功
。

#
1

壁面绝热
,

通过壁面无质量渗透
。

 ! >年 ?月> 日收到
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图 计算网格和测试截面
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1

在扩压器的进 口
,

内外涵气流的成分和温度都均匀分布
。

Γ
1

流动满足轴对称的条件
,

为无旋流
。

设主燃烧室所用燃料的分子式为%Ε Η
, 。,

油气比为 Ι ϑ小于当量混合比
’

=
。

若用内涵

燃气的质量分数 Κ 作为表示混合物成分的参数
,

根据质量平 衡原 理
,

可得流场中% )
Λ 、

Η
Λ
)

、

) Λ
和 ∗ Λ

等组分的质量分数分别为

。3 。 Λ 一 > ∀ #/Κ Μ # ϑ Ν 。= ϑ =

。Η 。 / Ο 一Γ连Α Κ八 #ϑ0Ν Α =
‘

ϑ # =

Δ / Λ
二 ϑ?

1

# > # 一 > ! Γ。Μ # # =ΚΜ ϑ Ν 。
、

=Ν ?
1

# > # ϑ0一 Κ= ϑ > =

Δ 、 Λ
Ο ϑ 一 ?

1

# > # =〔 Ν ΚΜ ϑ Ν 。=一 Π〕 ϑΓ =

根据上述假定
,

内涵燃气成分的质量分数 Κ 与归一化的焙 Η Ο ϑΘ一 Θ
Λ

=Μϑ Θ
, 一 Θ

Λ

= 有

相同的控制方程和边界条件
,

流场中处处有 Κ 二Η
,

因此流场中各点的滞止焙为

Θ Ο ΚϑΘ
Λ 一 Θ

艺

=Ν Θ
Λ

ϑ∀ =

其中 Θ
,

和 Θ
Λ

分别为扩压器进 口处内涵和外涵的滞止焙
。

为了考虑湍流对流动过程的影响
,

本计算采用湍流动能 9 和湍流动能耗散率
3 的 双

方程湍流输运系数模型阁
。

整个 问题需求解轴向分速
、

径向分速
、

连续
、

成分的质量分

数 Κ
、

以及湍流量 九和 3
等六个方程

,

其统一的形式为

6
, Ρ Ρ 、 1

0 6
, Ρ Ρ 、

6 Μ Ρ 。中 Σ
1

0 6 Μ 一 6中
’

Σ
1

。

—
吸尸豁Ι Τ = 十

一 —
7 : 尸沙叼夕 = ,

— —
声十 一— —

0 厂

—
Τ十 ) 击

Χ Υ

“
: 口: 、 ’

Χ Υ Σ
一 口劣 Μ : Χ : Σ 口:

‘

Μ
ϑ =

对不同的参数
,

符号中
、

:和 − 。的意义如表 所示
。
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表 各参数的意义

& 6 4 03 ς 3 Κ≅8 ≅7 ≅/ 8 / Κ Ω 6 : 6 Δ 3 73 : Ε

方 程 Ξ
中

Ξ : Ξ 凡

连续方 程

轴向动量
Ρ 65 二 6 :

二

)。 、上 0 6 Μ
Ρ 1 Λ
日Ψ
、

一又 , 一
乙 , Ζ 丈, 一 龟 卜

[
又一 , 丁

—
一[
丈尸Ζ 龟 , 尸 Ζ丈一 ,

口 ∴ 口 ∴ Σ 口义 Μ : 口 : 、 口 ∴ Μ

径向动量

阵
Ρ 65 土 6 Μ

二

6 Ψ
Σ

< ≅ 6 Μ
二

6 ] 、Ρ #件]

一 Ζ , 刃
, 一 丁 一又一一 吸 :

,

一丈,
一

Τ 丁

—
,

一 ⊥ 尸一 龟: 卜
,

Ζ 又 , 一 Τ 一甲万一
口 : 口 ∴ 、 ) : Μ & 口 : Σ 口 : Μ & ‘

成分的质量分数

⊥ 流动。。

Ξ
及

卜卜卜卜

林林林林

叮叮内内内

Β 。一 Ω￡

, 散 率 Λ

Ξ
、。。

今
ϑ一。。

一
Ω·=

Ξ _ 0 “

其中湍流动能的产生率为

二 Ρ
1

汀
,

叮巡
Ρ

丫一 Μ 旦夕
Ζ

、
, 二厂卫

Ρ

丫飞
二
厂旦些

1

二全塑一丫飞
‘ , 、

1 介
一 : : 】 ‘ 0 、 、 Ρ 。

矛 1 爪 一 砚 ⊥ 户 1 7 一 Τ , ‘ _ 一 、 Ρ

二一 1 、 Ρ Ρ

声 ‘ 、 ‘ Μ

< 9 Σ / 汤 Μ Σ / : Μ Σ 了 Μ Τ Σ / : / 满 Μ Τ

略去层流粘性系数的影响
,

有效粘性系数 林 Ο 协
,
[ ?

1

? Ω益
#

Μ
。 ,

方程中各个常数 的 数 值

为
Λ 6 :Ο ?

1

?  
, 6 。Ο

1

?
, 仃

。

Ο
1

> , Φ ,
Ο

1

Γ  , 3 Λ Ο
1

 #
。

三
、

边 界 条 件

计算时
,

采用的差分 网格结点数为 #⎯ α #!
。

由于外壳和中心锥的型线是折线或曲线
,

为方便起见
,

我们用一系列的小台阶线代替
,

并使存储速度的结点通过台阶线ϑ见图 =
。

Ε, ; 5< ∋ 方法的求解过程
,

以及为保证收敛所采取的措施见参考文献 〔 〕和〔# 〕
。

求解椭圆型偏微分方程
,

需给出求解域四周的边界条件
。

在亚声速流动问题中
,

下

游的流动过程要影响到上游
。

因此
,

严格地说
,

进 出口的边界条件都无法事先给出
。

但

是
,

如果进 出口 截面选在无回流的地方
,

流向下游的速度又很大
,

下游对上游的影响很

小
,

可以略去不计
。

也即在这类进出 口截面上
,

允许采用局部抛物线型假定
。

我们在计

算中
,

进 口截面上的参数值及其分布是根据总体设计方案或测量结果给定的
,

出口截面

上无需给定边界条件
。

在固体壁面附近
,

输运系数变化很大
,

要精确计算该区域内参数的变化规律
,

需仔

细地安排许多结点
,

使所需的计算机容量和计算时间都大大增加
。

为减少近壁面区域的

计算量
,

本计算采用壁面函数
〔‘, 办法确定壁面的边界条件

。

根据轴对称 的假定
,

在中心

线上
,

径 向速度等于零
,

其它参数的径向导数等于零
。

四
、

计
‘

算 结 果
1

进 口气流参数对计算结果的影响

在设计阶段
,

根据发动机的总体方案
,

可以给出加力燃烧室扩压器入 口的总 流 量
、

涵道比以及 内外涵气流的温度等参数
。

但是进 口处气流速度的分布规律
、

湍流动能的大

小等一般是未知的
,

为此
,

我们首先研究了进 口气流的速度分布
、

湍流动能的大小对流

场计算结果的影响
。
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ϑ = 进 口轴向速度分布对计算结果的影响

在流量
、

涵道比和进口湍流动能都相同的条件下
,

进 口轴向速度分布对计算速度场

的影响示于图 #
。

图中画出了根据三种进 口速度分布假定
,

计算得出的% + 和%月了
Μ

截面

的速度分布曲线
。

虚线表示内外涵气流速度都是抛物线型分布时得出的结果
,

在中心锥

的下游没有出现回流区
。

点划线表示进 口为均匀分布时得出的结果
,

在中心锥的下游存

在一个小的回流区
。

很明显
,

根据这两个极端的假定得出的结果都与实验数据有较大的

差距
。

若用靠近进口截面处 ϑ图 中的 β 截面 = 测得的速度曲线
,

作为进
⊥口速度 分 布

,

计算得出的结果在图中用实线表示
。

很显然
,

除在合流环下游部分区域外
,

计算结果与

实验值相当接近
。

产
Μ

刁
Μ

产
产 Μ

以 一

图 # 进口 轴向速度分布对速度场的影响

2≅Α
1

# ∋ ΚΚ33 7 / Κ ≅8 03 7 Ω : / Κ≅03 Ε / Κ 6 α ≅6 0 ] 30/ 3≅7了 3 / / χ Ω / 8 3 8 7 / 8 ]3 0/ 3 ≅7. Κ≅7 Λ0Χ

1

从测得的 β 截面速度分布 ϑ图略= 看出
,

内外涵进 口的轴向速度基本接近均匀分布
。

只是 内涵道 中靠近中心锥的一个区域
,

由于上游涡轮盘
1

的影响
,

以及涡轮叶片根部速度

可能较低等原因
,

造成该区域速度明显下降
。

因此
,

简单地假定进 口速度分布是抛物线

型分布或均匀分布都不能得到满意的结果
。

下面简单讨论一下合流环下游计算结果与实验值偏离的可能原因
。

实验中速度场是

用皮托管测量的
,

用皮托管测量时有很多限制
,

如速度方向和总压孔之间夹角不能太大
,

湍流强度不能太大等等
。

在合流环下游
,

由于两股气流之间存在很大的速度差
,

发生很

强的混合过程
,

因此径 向速度和湍流强度都很大
。

计算表明
,

合流环下游
,

有的地方速

度方向和总压孔之间夹角超过 ⎯ 度
,

湍流强度高达 >? 肠
。

δ 3打等人
〔幻认为

,

当湍流强度

高达#? 肠时
,

用皮托管测得的速度值误差极大
,

目前尚无可靠的修正方法
。

尽管在合流

环下游区域
,

计算网格仍嫌过稀
,

但得到的趋势是可信的
。

不同的轴向速度分布
,

对计算的温度场影响很小
。

ϑ # = 进 口湍流动能值对计算结果的影响
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图 > 表示 了进 口湍流动能值对速度场的影响
。

图中给 出了根据四组不同的湍流动能

值得到的速度分布曲线
。

该四 组湍流动能值分别为

∗ /
1

寿
,
一 ?

1

? ? ∀瓦# ,

存
Λ
Ο ?

1

? ? ∀反# ⊥

∗ /
1

# 9
χ
[ ?

1

? ? ∀反# ,

9
Λ
Ο ?

1

? ? ? ? ∀反# ⊥

∗ /
1

> 9
0
Ο ?

1

? ? ∀反
# ,

9
Λ
Ο ?

1

∀反# ⊥

∗ /
·

Γ 9
,
Ο ?

1

? ? !反
# ,

9 Λ Ο ?
1

∀反# 。

其中 9
⊥

和 9
Λ

分别为内外涵气流的湍流动能值
,

获为扩压器进 口的平均速 度
。

当 内 涵湍

流动能保持 ?
1

?? ∀反“不变时
,

改变外涵气流的湍流动能大小
,

对中心锥和合流 环下游的

速度分布有较大的影响
。

当外涵湍流动能减小时
,

截锥后的回流区明显增大并拉长
,

合

流环下游的速度场变得不均匀
。

这是由于气体混合的程度随湍流动能减小而减弱 所 致
。

当内涵的湍流动能减小时
,

影 响的趋势类同
。

图 >

2 ≅Α
1

> ∋ ΚΚ3 37

进 口湍流动能对速度场的影响

/ Κ ≅8 03 7 7Ψ :4 Ψ 038 7 3 8 3: Α. /8
] 3 0/ 3≅7] Κ≅3 0Χ

#
1

在不同台架转速下
,

扩压器流场的计算结果

对进 口参数的影响作广泛研究后
,

我们确定
,

某型涡扇发动机加力燃烧室扩压器进

口参数的取法为
Λ

轴向速度取实验值
,

令径向速度等于零
,

内外涵气流的温度各取测量

的算术平均值
,

内外涵湍流动能分别取各 自平均动能 的
1

# 肠 ⊥ 进口湍流动能的耗散率

用公式
3 Ο ?

1

?  9
> Μ “

Μ ?
1

? > (

给出
,

其中 ( 为加力燃烧室的半径
。

在上述进 口条件下
,

相对转速分别为?
1

 ⎯
, ?

1

 > 和 ?
1

!⎯ 时计算得出的速度场示于 图

Γ
。

为便于比较
,

图中给出了相应的实验结果
。

由图 Γ 可见
,

计算结果与实验值基本符

合
。

但在低转速时
,

符合程度稍差
,

这可能是 由于在低转速时
,

湍流动能较小造成的
。

这说明
,

只要给 出合理的进口参数
,

计算得出的流场是基本正确的
。
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转速
?

。

 ⎯

计算值 实验值

一
)

)
。

 >
—

。

一 口

)
。

! ⎯ 一一一 ∴

图 Γ 不同台架转速下的速度场

2≅Α
1

Γ ε 30/ 3≅7. Κ≅30Χ 67 ] 6 :≅/ 认∀ : / 76 7≅8 Α ΕΩ
1/ 3Χ Ε / Κ 7Θ3 3 8 Α ≅8 3

比较不同转速下的流场表明
,

不 同转速下
,

扩压器内的速度分布基本相似
。

但随转

速的提高
,

速度值略有提高
,

速度分布曲线也逐渐变尖
。

这是 由于转速提高
,

引起流量

增加
,

涵道比减小造成的
。

>
1

不同飞行状态下扩压器流场的计算结果

在飞行状态下
,

尚无扩压器进 口轴向速度分布的实验数据
。

根据台架几个转速下测

得的速度表明
,

尽管转速不 同
,

因而速度值也不同
,

但速度分布曲线相似
。

因此
,

我们

1

、#Μ
、、卜

、、 [
、 、 [

、、

、
1 、 Σ

图 ∀ 不同飞行状态下的速度场

2≅塔
·

∀ ] 3 0/Φ ≅7. Κ≅3 0Χ ≅叮 ] 6: ≅/ Ψ Ε Ε76 73 Ε / Κ Κ0≅Α 007
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不妨假定在飞行状态下
,

扩压器进 口 的轴向速度分布曲线也相似
,

其值由各飞行状态下

的流量及密度决定
。

其它参数的确定同上节
。

图 ∀ 给出了五个飞行状态下
,

流场的计算结果
。

对应这些状态
,

扩压器进 口的参数

如表 # 所示
。

从图可见
,

飞行状态改变时
,

涵道比变化是引起速度场变化的主要 原 因
。

在飞行高度 ∀9 Δ
、

; [ #
1

的状态下
,

涵道 比等于
1

 ∀ ⎯!
,

扩压器出口的速度场很不均

匀
,

外涵部分气流速度有一峰值
,

随着半径的增大或减小
,

速度都迅速减小
。

离扩压器

进口不远
,

气流在中心锥壁面上产生分离
,

而后形成一个很大很强的回 流 区
。

在  9 Δ

高空
,

; Ο #
1

?状态下
,

涵道 比等于
1

Γ > ! ,

速度场较均匀
。

当涵道比继续减小 时
,

内

涵气流中速度 出现 了极值
。

随着涵道比的不断减小
,

内涵的速度增加
,

外涵速 度 减小
,

中心锥后的回流区也逐渐变小减弱
。

表 #

& 6 403 # ,8 03 7

各 飞行状态下扩压器进 口的参数

56 : 6 Δ 3 73 : Ε , 8 ε 6 : ) + −
Ε 7 6 73 Ε / Κ Κ0≅Α Θ 7

又火争
数 Ξ

一

飞行蔽
状态

,
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除合流环下游部分区域外
,

计算结果均与实验数据基本吻合
,

说明本文所 用 的

数学物理模型是正确的
。

为了更精确地验证计算结果
,

有必要用新的测试方法对流场作

更仔细的测量
。

/
−

计算表明
,

扩压器进 口气流参数的分布对流场有很大的影响
。

因此
,

在作 模 型

或部件实验时
,

要很好模拟进 口流场
。

.
−

利用数值计算和实验相结合的方法
,

可以对扩压器 流场作较深入的研究
,

同时也

可以节省较多的人力
、

物力
,

并缩短研制周期
。
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